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Розвиток технологій у сучасному світі продовжує зростати швидше, ніж будь-
коли. В результаті цього зростання в авіаційній промисловості були створені літаки 
з безліччю конструкцій і завдань (з найпростіших балонів, дирижаблів, реактивних 
літаків, автоматичних міжпланетних кораблів тощо). 
Основне призначення будь-якого літака - літати по необхідній траєкторії. 
Необхідність управління кутовим рухом викликана тим, що літак повинен займати 
цілком певне положення щодо векторам швидкості центру мас. 
Коли літак рухається в атмосфері, на нього впливають сила тяги, 
аеродинамічні сили, які залежать від режиму польоту та стану атмосфери, сили 
тяжіння. Під дією цих сил рух літака постійно порушується, а параметри польоту 
відхиляються від розрахункових. 
Для усунення результуючих відхилень від зазначеного режиму польоту 
враховується така вимога, як зміна режиму роботи двигуна та відхилення 
відповідних поверхонь управління повітряним судном. 
Рулі відхиляє пілот, використовуючи систему ручного управління на 
пілотованих літаках. Втручання пілота є необхідним, щоб постійно контролювати 
як видимі орієнтири, зчитуючи численні прилади, так і впливати на елементи 
управління, щоб допомогти усунути постійно виникаючі відхилення літака, тобто 
тримати його в заданому режимі польоту, щоб збільшити час для вирішення 
проблем, що виникають у польоті. Тому майже одночасно з появою першого літака 
виникло бажання автоматизувати управління польотом. 
Рулі відхиляє пілот, використовуючи систему ручного управління на 
пілотованих літаках. Втручання пілота є необхідним, щоб постійно контролювати 
як видимі орієнтири, зчитуючи численні прилади, так і впливати на елементи 
управління, щоб допомогти усунути постійно виникаючі відхилення літака, тобто  
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триматийого в заданому режимі польоту, щоб збільшити час для вирішення 
проблем, що виникають у польоті. Тому майже одночасно з появою першого літака 
виникло   бажання автоматизувати управління польотом. 
Пристрої автоматичного управління польотом виконують на літаку такі 
основні функції: 
- контролювати рух центру мас (висота польоту, бічне відхилення, швидкість 
польоту тощо); 
- вони контролюють кутовий рух (кути нахилу, похилу та крену зберігаються 
незмінними або зміненими відповідно до командних сигналів); 
- поліпшити динамічні характеристики літального апарату (забезпечити 
амортизацію, стійкість, керованість). 
За допомогою автоматичного управління рухом повітряного судна необхідно 
досягти таких методів: задана якість перехідного процесу, необхідна точність 
виконання команди, слабка реакція на зовнішні збурення та безпека польоту. 
Основною метою та завданням дипломної роботи є аналіз аеродинамічних 
Система управління рухом літака по статичним законом управління «по 
нишпорення», дослідження стійкості руху літака даної з системою управління при 
розрахункових обурюють і керуючих впливах, з урахуванням необхідності 




















1.1.  Динамічні характеристики
Повна система рівнянь
складною, тому при вивченні
зокрема, виділяють рівняння
часті випадки цих рухів, лінеарізуют
всіх цих дій можна знайти
1.1.1. Гіроскоп та його
боковому русі 
Бічне збурений рух






- кут ковзання в спокійній
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 РОБОТИ РУХІВ ЛІТАКА
 літака як об’єкта управління
 руху літака (див., Напр. [I, вип
 динамічних характеристик літака
, що описують поздовжнє і бічне
 і т. д. Докладний висновок
 в книгах [1, 2].  
 конструкція динамічні характеристики






 атмосфері, рад.; 
 літака щодо осі Ох, рад/сек
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. I], стор. 23-24) є    
 її спрощують, 
 руху, розглядають 
 і обгрунтування 
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- кут крена, рад; 
- кут рискания, рад;
• -приріст повітряного кута
• , рад; 
• и  - ті, хто підбурює
симетрії тяги силової
• В системі (19) введено
У рівнянні сил (19а
керма напряму. Система 
лекцій» ([1], стор. 55) тим




 літака щодо осі Оy, рад/сек
 
  ковзання, викликане боковим вітром
 моменти щодо осей Ох і Оy, обумовлені
 установки. 
 такі позначення коефіцієнтів: 
;    ;    ; 
;    ;    ;    
;    ;    ;    
;    ;    ;    . 
) не враховується бічна сила, що виникає
рівнянь (19) відрізняється від системи
, що записана в природному масштабі
, пов'язаний з вектором шляховий








 при відхиленні 
 (125) з «Курсу 







по розі нишпорення. Два з інших
Слід зауважити, що для сучасних
розташування коренів, коли
праворуч від уявної осі (рис
Цей корінь породжує
складову бокового руху. Комплексні
по розі нишпорення, яке
нарешті, великий по модулю
крену. 
Хоча всі ці рухи взаємопов




 (20) характеризує властивість
 чотирьох коренів є дійсними і
 дозвукових цивільних літаків




 так зване спіральний рух - розходиться
 коріння, визначають коливальний
 називається «голландським кроком
 негативний корінь породжує швидко
'язані, при невеликих відхиленнях
 розглядати складові бічного руху
 
 
           
10 
 нейтральності літака 
 два - комплексними. 
 характерно таке 
 розташований 
 в різні боки 
 рух літака 
» і слабо загасає, і, 
 загасаюче рух 
 літака від 
 окремо. 
 
1.1.2. Рух рискання 
Якщо вважати кут крену
зміною кутів ковзання і нишпорення














 рівним нулю, то плоский рух літака
 і називається рухом нишпорення
 рівняння сил уздовж поперечної осі
 осі Оу (19в) і кінематичне рівняння
     а) 
; в) (21) 
 головний визначник системи
  нишпорення: 
. 
 отримаємо: 
,   (22)
 характеристик руху рискання
 і по відношенню до керуючого
 




. Для аналізу 
 Oz (19а), рівняння 
 (19д): 
 (21), знайдемо 
 
 розглянемо 
 впливу і впливи і. 
 бічної сили) при 
 
Коефіцієнт негативний
негативна зміна кута. 
Уявімо передавальну функцію
де ;    ;    
Коефіцієнт відносного
побудові амплітудних логарифмічних
до асимптот (див. Додаток
досягти 12-16 дб. 
Передавальна функція
напрямки, має вигляд 
 
Після приведення до 
Постійна часу 
відхиленні керма кут зменшується
ланок: 
1) коливального
2) інтергруючого ; 
3) диференціюючого першого
: позитивному відхиленню керма
  у вигляді коливального ланки
,   (23) 
. 
 демпфірування зазвичай лежить в
 характеристик необхідно
), оскільки в області сопрягающей частоти
, яка визначає керованість кута
стандартного вигляду отримаємо: 
, 
, коефіцієнт <0 (
). Передавальна функція (24) 
; 
 порядку . 
12 
 (вправо) відповідає 
: 
 межах 0,1-0,3, і при 
 вводити поправки 
 помилка може 
 рискання по керму 
. 
при позитивному 
складається з трьох 
 
1.1.3. Логарифмічні характеристики
На рис. 9 представлені
суми (а - ЛАЧХ, б - ЛФЧХ
напряму  кут нишпорення
тобто літак здійснює плоский
формулу (23)]. Зауважимо
протидіє момент шляхової стійкості
розворотом за допомогою тільки
Однак в системах автоматичної
заданого значення таке управління
розглянутого випадку показаний
 складових ланок і
 логарифмічні характеристики складових
). При ступінчастому одиничному
 змінюється безперервно і граничне
, 
 розворот з постійним кутом ковзання
, що моменту, створюваному кермом
 , пропорційний куту ковзання
 керма напряму не є ефективним
Рис. 9. 
 стабілізації при невеликих
 может бути використано. Перехідний
 на рис. 10. 
13 
  їх суми 
 ланок і їх 
 відхиленні керма 
 значення 
  [см. 
 направлення, 
. Тому управління 
. 
 
 відхиленнях від 






викривляється в плані траєкторія
стійкості змінюється кут нишпорення
визначає зміна кута ковзання
функцію таким чином:
де  . 
З виразу (25) випливає
східчастому вплив бокового
розі вітру, взятому з протилежним
= - . 
Рис. 10. 
 по обурює моменту Му відрізняються
 передачі. 
 характеристики літака при бічному
 повітряний кут ковзання, з'являється
 польоту; одночасно під дією
. передавальна функція 
 . З урахуванням виразу (22) 
 
                       
, що після загасання перехідних




 від (23) і (24) 
 вітрі. Під дією 
 бічна сила і 




 процесів при 
  дорівнює 
 
Цей результат є очевидним











враховувати поправки в амплітудної
малою величиною . Вплив
(відмова двигуна) визначається
 і випливає з співвідношення
 повний (повітряний) кут ковзання
 нулю). 
 функцію, що характеризує зміну
.  
 негативний і менше одиниці
) літак розвертається вправо на кут




 на літак обурює моменту щодо
 передавальними функціями: 
; 
,   
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 , якщо 
  дорівнює 
 кута рискання при 
, 
 (26) 
 по модулю: при 
, менший кута вітру. 
 функції 
 складових ланок: 
 . Слід 
 ланки в зв'язку з 
 вертикальної осі Му 
(27) 
 
відрізняються від (23) і (24) 
. 
У деяких випадках при
бічних сил на літак [рівняння
прямолінійною (вектор шляхової
. Рівняння (21в) перепишеться
У правій частині рівняння
реакція літака на бічний вітер
де ;  
істотно відрізняється від
використано для наближених
в невеликому початковому інтервалі
 
 







 розгляданні руху нишпорення не
. (21а)]. При цьому траєкторія
 швидкості нерухомий) і має місце
 так: 
  
 (28) враховується тільки керуючий
 аналогічна. передавальна функція
,  
;  ,  
 передавальної функції (24). Вираз
 розрахунків; перехідні процеси відповідають
  часу (2 - 5 сек). 
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  и 
 враховується вплив 
 польоту є 
 співвідношення 
 (28) 
 вплив, так як 
 
 (29) 





ІНЖЕНЕРНІ МЕТОДИ АВТОМАТИЧНОГО УПРАВЛІННЯ ПОЛЬОТОМ 
ЛІТАКА 
2.1 Повна система рівнянь руху літака 
Повна система рівнянь руху літака (див., Напр. [I, вип. I], стор. 23-24) є    
складною, тому при вивченні динамічних характеристик літака її спрощують, 
зокрема, виділяють рівняння, що описують поздовжнє і бічне руху, розглядають 
часті випадки цих рухів, лінеарізуют і т. д. Докладний висновок і обгрунтування 
всіх цих дій можна знайти в книгах [1, 2]. 
У теорії автоматичного управління під синтезом системи розуміється процес                   
відшукання її структури і параметрів. В результаті синтезу забезпечуються 
найкращі в тому чи іншому сенсі показники якості роботи системи управління. У 
такій постановці завдання синтезу є варіаційними, і математики приділяють багато 
уваги розробці методів їх вирішення, які складають основу теорії оптимального 
управління. Процес рішення строго сформульованої оптимальної завдання, в 
результаті якого визначаються структура і параметри системи управління, 
називається аналітичним конструюванням регуляторів [6].  
Розрізняють також завдання інженерного синтезу, мета якого полягає у 
виборі структури та параметрів системи управління, які відповідають заданим 
вимогам. Зазвичай, на основі досвіду конструювання подібних систем управління, 
відомі основні елементи системи і потрібно знайти величини передавальних 
коефіцієнтів або коригувальні ланки. Зазвичай, на основі досвіду конструювання 
подібних систем 
 управління, відомі основні елементи системи і потрібно знайти величини 
передавальних коефіцієнтів або коригувальні ланки, що забезпечують потрібну 
точність і якість перехідних процесів. Для вирішення завдання інженерного синтезу  
 
НАУ 21 05 91 000 ПЗ 








 Бало Ж. Ж Т. 
 Троянов П. П. 
 Троянов П. П. 
 Дивнич М. П. 







розроблений і широко використовується на практиці ряд методів, заснованих 
на частотних характеристиках, стандартних перехідних характеристиках і т. Д., Які 
дозволяють провести розрахунок без великих і громіздких обчислень [3, 4, 5]. 
Нижче буде розглянута тільки завдання інженерного синтезу, коли відомий  
закон управління, т. Е. Задана структура системи, і мета розрахунку полягає у 
визначенні передавальних коефіцієнтів і коригувальних ланок по заданим вимогам. 
 
2.2 Вимоги до система автоматичного управлення польотом і оцінка якості їх 
роботи 
 Вимоги до систем автоматичного управління (САУ) багато в чому залежать 
від завдань, які вони вирішують. Використання САУ на літаках цивільної авіації 
диктується вимогами підвищення надійності, точності пілотування, збільшення 
регулярності польотів і т. Д. Тому до САУ пред'являються різні вимоги по 
надійності, зручності і простоті обслуговування, терміну служби і т. П. Нас же 
будуть цікавити тільки ті вимоги, які визначають динамічні властивості замкнутої 
системи «літак - САУ»: ступінь стійкості, точність і якість перехідних процесів в 
режимі управління, точність стабілізації параметрів руху при постійно діючих 
збуреннях. 
Якість системи в цьому сенсі завжди можна оцінити по помилку ε (t), що 
представляє собою різницю між дійсним x (t) і заданим значенням x3 (t) 
регульованої величини: 
ε(t)= x3(t)- x(t) 
 Помилка ε (t) є випадковою функцією часу і виникає з різних причин (в 
результаті впливу на об'єкт керуючого сигналу або обурення). Визначити її значення 
для всіх випадків неможливо, тому розроблений ряд критеріїв, що дозволяють 
оцінити роботу системи управління з єдиної точки зору. До найбільш важливим і 
часто вживаним критеріям якості відносяться: а) запас стійкості, б) точність при 
типових впливах і в) швидкодія. Розглянемо більш детально кожен з цих критеріїв. 
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Запас стійкості і швидкодія оцінюються як по тимчасовим, так і по частотних 
характеристиках системи. По виду перехідного процесу можна судити про запас 
стійкості. У переважній більшості випадків для замкнутих систем автоматичного 
управління польотом найближчим корінням до уявної осі є комплексні корені, і 
малий запас стійкості проявляється у великій величині перерегулирования σ: 
σ %=(xмакс-хуст)/ хуст * 100% 
де xмак - максимальна величина; 
хуст - стале значення (при t → ∞) регульованої координати (див. рис. 13, а). 
 
Рис. 13. 
 Величина перерегулювання змиритися з кривою перехідного процесу при 
одиничному східчастому вплив. Зазвичай вважають запас стійкості достатнім, якщо 
величина перерегулювання менше 30% і перехідний процес загасає за 1-2 
коливання. За кривою перехідного процесу можна визначити і швидкодія - час, 
протягом якого помилка стане менше деякої заданої величини ∆: 
|x(t)- хуст |≤∆ 
 Величина ∆ становить 1-5% від сталого значення Хуст. Слід зауважити, що в 
астатической системі при східчастому вплив обурення початкове і кінцеве значення 
регульованого параметра збігаються (рис. 13, 6). Тому поняття перерегулирования 
втрачає сенс. 
Побудова перехідного процесу є останнім етапом розрахунку, причому досить 
трудомістким. Тому бажано хоча б приблизно оцінити швидкодію і запас стійкості 
проектованої системи без побудови перехідного процесу. Якщо розрахунок ведеться 
 
частотними методами, то це
замкнутої системи Р (ω); 
Наявність гострих піків
свідчить про схильність системи
перехідний процес в системі
(див. рис. 14, крива 1);  
Velychyna D stanovytʹ 1-5% vid staloho z
Перерегулирование в
частоти (рис. 14, крива 2); 
регулювання лежить в межах
 Запас стійкості може
фазової характеристик розімкнутої









достатні запаси стійкості досягаються
 можна зробити за частотним речовим
 в характеристиці Р (ω) при деякій
 до коливань на цій частоті; при




 системі σ ≤18%, якщо Р (ω) є незростаюча
якщо P (ω) апроксимується
: 
 
 бути визначений також по логарифмічним
 системи. Для передавальної
 в правій півплощині (т. Е. Для
 по амплітуді та (значення ординати
, де фазова характеристика перетинає
 фазової характеристики над лінією
 систем запаси стійкості повинні
- 10 дб,    mф≥0,45 —0.7 рад (25-40°).
 управління доводиться, що
 (яка не має нулів і полюсів в
 тільки в тому випадку, коли
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 характеристикам 
 частоті ω = ω1, 
 східчастому вплив 
 змінюється dP / dω 
 функцією 
, трапецією, то час 
 амплітудної і 
 функції розімкнутої 
 стійких систем), 
 амплітудної 
 лінію -π) і по фазі 
 - π при частоті зрізу) 
 мати наступні 
 
 для розімкнутої 






Логарифмічна амплітудна характеристика перетинає вісь абсцис під нахилом -
20 дб / дек; причому ділянку з таким нахилом повинен мати протяжність близько 
однієї декади. 
Запас стійкості визначається також за показником колебательности замкнутої 
системи. Якщо на вході системи сигнал змінюється за гармонійним законом: 
x3(t)= x30(t)sin ωt, 
то вихідна координата також є синусоїдою: 
x (t)= x0 (ω)sin[ωt+φ(ω)]. 
 Максимальне відношення амплітуди вихідних коливань до амплітуді вхідного 
впливу називається показником колебательности і легко визначається по 
амплітудної частотної характеристики замкнутої системи (рис. 16). Запас стійкості 
вважається достатнім, якщо показник колебательности: 
  
 Для оцінки точності роботи системи величина помилки визначається в так 
званих типових режимах: 
а) Нерухоме стан. зазвичай помилку 
 
В цьому випадку називають
виникають при керуючому
замкнутої системи по відношенню
структурна схема замкненої
«Літак - САУ», де Wxf p) 
відношенню до обурення
впливу, WuI (p), WuII (p) 
системи εu при керуючому
передавальної функції замкнутої
У нерухомому стані x3 (t) = x0 (t) = const, f (t) = f0 = const, 
рівні відповідно  и .Встановлена
 
Рис.16 
 статичною. Розрізняють статичні
 і обурює впливах, оскільки передавальні
 до цих впливів різні. На
 системи 
Рис.17 
- передатна функція вихідної координати
, Wuf p) передавальне функція об
- передавальні функції системи управління
 і εf впливи, що обумовлюються
 системи [2, 3]: 
; .  (35)
їх зображення
 помилка по керуючому вплив
виразом: 
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 помилки, що 
 функції 
 рис. 17 приведена 
 
 об'єкта х по 
'єкта по керуючому 
. Помилки 
 знаходяться по 
 
 по Лапласа 
 у визначається 
 










систем мають статичну помилку






fo- величина ступеневої обурює
б) Рух з постійною швидкістю
змінюються з постійною швидкістю
 Оцінити помилку в цьому
статичних системах помилка
(35) за допомогою теореми
наприклад: 
      (36) 
, 
 функція розімкнутої системи
 управління польотом зазвичай
 впливу: εu (∞) = 0. По відношенню
 εf (∞) ≠ 0. Якщо в технічних
 (37) можна визначити мінімальну величину
 kр: 
 впливу. 
. В цьому режимі управляє
: 
, ( ); , ( ).
 випадку можна тільки для астатичних
 також зростає з постійною швидкістю





 до збурень ряд 
 вимогах задана 
 коефіцієнта 
 і обурює впливу 
 
 систем (в 
) за формулами 




може бути визначена необхідна
 Аналогічно визначається
впливі, що обурює: 
в) Рух при гармонійному впливі
найбільш повно при вхідному
 У технічних вимогах
помилки εu0 в сталому режимі
При заданій частоті зміни
Величина помилки εu0 може
амплітудної частотної характеристики
 Так як помилка в нормально
вхідного сигналу εuo «x30 
 розімкнутої астатической системи
, і за усталеною помилку в системі
 величина коефіцієнта kV: 
. 
 коефіцієнт kV якщо задана допустима
. 
. Керованість системи «літак
 синусоїдальній сигналі 
. 
 до системи можуть бути задані: допустима
 
 
 керуючого сигналу і величина
 бути визначена з виразу (35), якщо
 в точці ω = ω0: 
.                      (38) 
 працюючій системі істотно
то вираз (38) можна переписати таким
,                (39) 
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 має в знаменнику 
  
 помилка при 
 - САУ» рценівается 
 амплітуда 
 фазового зсуву φ. 
 відомо значення 




системи в точці ω = ω0. 
частина характеристики: амплітудна
на частоті ωо. Відповідне побудов
Натах. Система забезпечить
сигналу, якщо буде виконано
 У польоті досить часто
, і оцінка максимальної







 амплітудної частотної характеристики
Співвідношення (39) дозволяє уточнити
 характеристика повинна проходити
а виконано на рис. 18 в логарифмічних
Рис.18 
 потрібну точність відтворення
 нерівність 
.                (40) 
 зустрічаються гармонійні обурення
 амплітуди зміни стабилизируемой
: 
, звідки випливає, що 
'єкта по обуренню до величини амплітудної





 вище точки 











На закінчення відзначимо, що найбільш повно визначають динамічні 
властивості системи «літак - САУ» частотні характеристики замкнутої системи :: а) 
по відношенню до керуючого впливу і б) по відношенню до обурення. У заданому 
діапазоні частот замкнута система повинна мати гарну управляемостью- вихідна 
координата повинна відтворювати керуючий сигнал без амплітудних і фазових 
спотворень, т. Е. Логарифмічні амплітудна і фазова характеристики повинні 
розташовуватися близько до осі абсцис. 
Система не повинна реагувати на зовнішні обурення - логарифмічна 
амплітудна характеристика по обуренню повинна проходити якомога нижче осі 
абсцис. Фазова характеристика може бути довільною.  
2.3 Розрахунок систем автоматичного управлення польотом частотними 
методами  
 Система автоматичного керування літаком має в своєму складі: а) чутливі, б) 
підсумовують, в) підсилювальні (перетворюють) і г) виконавчі елементи. Зазвичай 
САУ складається з трьох ідентичних каналів, які в найпростішому випадку 
працюють незалежно, виконує функції стабілізації кутових координат літака і 
називається автопілотом. 
В якості чутливих елементів використовуються триступеневе гіроскопи для 
визначення кутового положення літака, двоступеневих гіроскопи (ДУС), заміряють 
кутові швидкості, радіотехнічні, навігаційні та анероїдні прилади, що реєструють 
лінійні координати і лінійні швидкості. В САУ застосовуються найчастіше магнітні 
та електронні підсилювачі, електричні і гідравлічні кермові приводи. 





Де ∆υ3 - керуючий вплив, f - обурення. За цією схемою неважко вивести 
передавальні функції замкнутої системи, які будуть різними, в залежності від 
режиму роботи САУ: управління, стабілізації кута тангажу або висоти польоту. 
Передавальна функція незмінної частини САУ (рис. 20) 
 
Рис.20 
визначається видом зворотного зв'язку і передавальними функціями підсилювача і 
виконавчого елемента. Постійна часу підсилювача мала і його передавальна функція 
може бути прийнята рівною коефіцієнту посилення ky. Величина постійної часу 
приводу лежить в межах 0,03-0,1 сек і не робить істотного впливу на динаміку 
замкнутої системи. При такому допущенні передавальна функція приводу має. 
Зворотній зв'язок зазвичай буває жорсткою або гнучкою з передавальними 
функціями: a) Wжос (p) = koc ,, б) Wroc (P) = pkoc. 
 
Передавальна функція
зворотним зв'язком являє собою
де . 
Рівняння системи автоматичного
Іноді нехтують постійної часу
і називають таку систему ідеальною
Розглянемо САУ з гнучкою




 Звідси знайдемо рівняння
 замкнутого незмінного контуру
 апериодическое ланка: 
;     (41) 
 управління для цього випадку
.         (42) 
 Та: 
.           (43) 
. 
 зворотним зв'язком Wroc = pkc 
. 
 незмінної частини САУ 
, 
 астатической САУ: 
.                (44) 
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 САУ з жорсткою 
 має вигляд: 
Якщо врахувати 
 





 Сума всіх сигналів на
стабілізації кутових координат
вище другого порядку, наприклад
 Порядок полінома, а
результаті розрахунку системи
вимогам по точності роботи
в закон управління необхідно





 часу Tа * отримаємо 
.                           (45) 
 і більш складні типи
, 
 САУ має вигляд: 
.      (46) 
 вході підсилювача називається законом
 закон управління виражається поліномом
, в поздовжньому каналі 
.          (47) 
 також величини коефіцієнтів передачі
 і вибираються такими, щоб задовольнити
 і якості перехідних процесів. Введення
 для астатичних систем. Як видно
у від датчика кутової швидкості
, формується в результаті диференціювання
 управління логарифмічні частотні
 статичної (а) і астатической
;      (а) 
= .     (
29 
рівняння ідеальної 
 зворотних зв'язків, 
 управління. При 
 щодо р не 
 ,, визначаються в 
 заданим 
 другої похідної 
 з блок-схеми рис. 19, 
 (ДУС), а сигнал, 
 сигналу 
 характеристики, 
 (б) CAУ: 
б) 
 
де ; ; 
 Наведено на рис. 21 






де       
 керуючий вплив
системи приведена на рис. 36.
Передавальна функція
сили: 
                                                      
Також, як і в попередніх
зв'язку з тим, що  
Передавальна функція




і 22 і побудовані шляхом підсумовування
; 2 діфференцірущее; 3 інтегрує
 частотні характеристики каналів
. 
 автоматичного управління кутом
 автопілота 
 
 за кутом нишпорення, структурна
 
 літака взята для випадку, коли
                              
 випадках, перед коефіцієнтом поставлений
 розімкнутої системи 
                         
 передачі розімкнутої системи
 одного інтегруючого і коливального
30 
 хатактерістік 
; а - ЛАЧХ, б - 
 крену і рискання 
 рискання 
 схема замкнутої 
 враховуються бічні 
(24) 
 знак «-» в 
(91) 




37, а) необхідно враховувати
демпфірування (див. Рис. 51). 








 частотної характеристики розімкнутої
 поправки через малість коефіцієнта
За логарифмическим характеристикам
) уточнюються величины коэффициентов
 устойчивости и требований к низкочастотной
 в типових режимах, мінімально
 функціями замкнутої
                           
                           
31 
 
 системи (рис 
 відносного 
 розімкнутої 
  и  для 
 части 






значення кута рискання відповідно
                                           
                             
                                          
По відношенню до керуючого





приведення до вигляду, зручного
                                           
                                           
                                          
где , ,  - передавальні
[див. (24), (26), (27)]. 
                                
 впливах , 
 рівні: 
                               
                        
                               
 і обурює впливів система
 величині помилки можна визначити
: 
. 
 амплітудних і фазових
 необхідні характеристики 
 (92), (93) і (94). Останні перетворимо
 для застосування номограми замикання
                                
                               
                               
 функції літака по відношенню
32 
(94) 













 до вхідних впливів 
 
 Частотні характеристики
системи за допомогою номограми
чином ЛАЧХ і ЛФЧХ необхідно
По виду частотних характеристик
перерегулювання, час перехідного
системою гармонійного впливу
замкнутій системі не задовольняється
розглядають ЛАЧХ і ЛФЧХ
замкнутої системи; таким послідовним
Перехідний процес 
зворотним перетворенням Лапласа
функцій (92), (93), (94) мають
Іноді, при спрощених
В цьому випадку необхідно
схема має вигляд, наведений
функцій розімкнутої
залишається при цьому тим
2.3.2. Розрахунок напі
Розглянемо найпростішу
демпфера - на прикладі каналу
визначається виразом 
 будуються за характеристиками
 замикання (див. додаток). 
 додати частотні характеристики
 замкнутої системи оцінюються
 процесу, смуга пропускання
, що обурює і т. П. Якщо будь
, змінюють величини коефіцієнтів
 розімкнутої системи, будують
 поліпшенням домагаються
в даному випадку можна будувати
 (див. Додаток), так як многочлени
 невисокий порядок. 
 розрахунках, не враховують вплив
 скористатися функцією передачі
 на рис. 38. Вирази для передавальних
Рис. 38. 
 і замкнутої системи спрощуються
 же. 
вавтоматичних систем управління
 систему напівавтоматичного управління
 нишпорення. Нехай передавальна
33 
 розімкнутої 
До знайденим таким 
 літака. 
: величина 
 системи, ослаблення 
-яка з вимог до 
 і, знову 
 характеристики 
 необхідної якості. 
, скориставшись 
 передавальних 
 бічних сил на літак: 
 (29), і структурна 
 
 
, порядок розрахунку 
 
 - штучного 
 функція льотчика 
 
                                              
де         - час «реакції» льотчика
    - постійна часу льотчика
 Сигнал по похідній
демпфірування замкнутої
льотчика: 
                                              
Скористаємося спрощеною
вплив бічних сил, і побудуємо
Передавальна функція внутрішнього
                
де  являє собою




                                                
                                             
, т. е. час чистого запізнювання
. 
, необхідний для збільшення коефіцієнта
 системи, вводиться в закон управління
                            
 функцією передачі літака (29), 
 структурну схему замкнутої системи
 контуру 
 коливальний ланка. З огляду
 введення в закон управління додаткового
. 
Рис. 39. 
 розімкнутої (по зовнішньої зворотного







що не враховує 
 (див. Рис. 39). 
                 (103) 
 на, що негативний, 
 сигналу 
 




передавальної функції (104) 
характеристик коливального
2.4. Амплітудна частотна





величину коефіцієнта; що забезпечує
Логарифмічні частотні
передавальної функції 
                                           
легко будуються по номограмі
Частотні характеристики
показник колебательности
дійсної частини методом 







До першої групи входять
 частотні характеристики розімкнутої
найпростіше шляхом підсумовування
 ланки (103) і частотних характеристик
 характеристика льотчика 
 характеристикою аперіодичної
 льотчика необхідно до фазової
 додатковий зсув по фазі - [рад
. 
 розімкнутої системи уточнюю
 необхідні запаси стійкості
 характеристики замкнутої 
                          
 замикання (див. додаток).  
  визначають якість
, смугу пропускання, що встановилися
трапецеїдальних характеристик будується
 визначає якість замкнутої системи
ідного процесу  
 (графік зміни вихідної величини
) будується зазвичай в заключній
 перевірки правильності вибору структури
 процесів можна розбити на
 аналітичні, графоаналитические
35 
 системи по 
 частотних 
 льотчика. 
 ланки а для 
 характеристиці 
], або -57,3 [град], 
ть необхідну 
 по фазі і амплітуді. 
системи, відповідні 
                (105) 
 замкнутої системи: 
 помилки. За 
 перехідний 
. 
 для найбільш 
 частині розрахунку 
 і параметрів 
 дві основні групи. 
 способи вирішення 
 
диференціальних рівнянь системи
метод, заснований на використанні
методи, засновані на використанні
управління. Тут найбільш відомим
















задано вхідний вплив, то визначення
оригіналу Хвих (t) по його операторному






 рівнянь, з яких найбільшого
 перетворень Лапласа. Другу
 частотних характеристик систем
 є метод побудови кривої перехідного
 речових частотних характеристик
 операційного методу завдяки
 системи автоматичного рівнянь істотно
 систем автоматичного управління
 функцій окремих ланок і перетворення
 передавальної функції замкнутої
вихідної величини може бути отримано
 
 впливу хвх (t) найчастіше застосовується
) функції часу 
 по Лапласа 
 відома передатна функція замкнутої
 перехідного процесу зводиться
  зображенню Хвих (р
, які зазвичай в САУ польотом
 бути використані таблиці операторних
 таблиць дозволяє уникнути трудомісткої
, необхідної при використанні
, але не позбавляє від необхідності
 рівняння. 
36 
 поширення набув 
 групу складають 
 автоматичного 




, який зводиться до 
 структурних 
 системи Ф (р) 
 за відомим 
 вплив у 
 системи Ф (р) і 
 до знаходження 
). При цьому повинні 
 є нульовими. Для 
 зображення 
 процедури 









Якщо вхідний вплив являє
(перехідну функцію) можна
де Р( ) —речова частотна характеристика
     Інтегрування виразу
використовується наближене
одиничної трапецеидальной
(119) представляє великі труднощі
рішення. Для цієї мети вводиться
речової характеристики (рис
 процесу за допомогою трапецеїдальних
 на використанні зв'язку між
, і частотної характеристикою
 комплексного вираження 
 
 p = j в передавальну функцію
 собою одиничний стрибок, то
 визначити за такою формулою: 
(119) 
 по вхідному впливу.
 (119) представляє великі труднощі
 рішення. Для цієї мети вводиться
 речової характеристики (рис. 40).
. Тому зазвичай використовується





 функцією xВИХ (t), 
 Р (), що представляє 
 замкненої системи 
 перехідний процес 
 
. Тому зазвичай 





     Одинична трапеція має
Одинична трапеція характеризується
нахилу трапеції . 
1. Для одиничних трапецій
може бути обчислена функція
функцій для різних коефіцієнтів
додатку. По таблиці для кожног
побудована функція часу
трапецеидальной характеристиці





3. Криву перехідного процесу
функцнй з урахуванням правил
4. Ординати кожної h 
трапеції, так як h -Функції
враховувати знак висоти. 
5. Перед складанням треба
 




повинна дорівнювати або 1, 
 висоту, рівну одиниці, і частоту
 частотою зламу, яка 
 з різними коефіцієнтами нахилу
 Хвих (t), яку називають h-функцією
 нахилу, що лежать в межах
о коефіцієнта нахилу одиничної
, де - безрозмірний час, відповідне
. 
 перехідного процесу полягає в
ної системи розбивають на
 вихідна характеристика. Потім для
 При відомому коефіцієнті нахилу
 для кожної трапеції. 
 знаходять підсумовуванням
 масштабів: 
-Функції необхідно помножити на
 побудовані для одиничної трапеції
 змінити масштаб часу кожної трапеції
 Р () можна знайти
 відхилення Хвих () регульованої
 впливу одно початкового
 (0). Якщо мова йде про стрибок задає
або деякого k0, якщо система повинна
38 
 зрізу    
визначає коефіцієнт 
 за висловом (119) 
. Таблиці h -
 0 << 1, наведені у 
 трапеції може бути 
 одиничної 
 наступному. Речову 
 ряд трапецій, при 
 кожної трапеції 
 за таблицями (див. 
 побудованих h-
 висоту відповідної 
. При цьому слід 
: 
 граничні значення 
 величини при 
 значення речовій 
 впливу, то Р (0) 
 відтворювати 
 
задає вплив в певному масштабі








де — модуль частотної
після логарифмування отримаємо





При побудові ЛАЧХ і
осі абсцис відкладають кутову
. Якщо ж вводиться стрибок
 менше, причому в астатической
 частотні характеристики 
 характеристики широко застосовуються
, так як їх шикування проводиться
 зручні асимптотические логарифмічні
 передавальну функцію у вигляді 
,                                                      (120)
 передавальної функції, —
: 
.                                      (121)
 передавальної функції дорівнює
 якого є логарифм модуля, а
 користуватися десятковими логарифмами
 частотну характеристику (ЛАЧХ
 (ЛФЧХ). Для побудови ЛАЧХ
                            
  ЛФЧХ використовується стандартна
 частоту 
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 обурює впливу f, то 
 системі Р (0) = 0. 
 для синтезу 
 майже без 
 амплітудні 
 
 аргумент або фаза, то 
 
 комплексному 
 уявної - фаза. Для 
 і будувати 
) логарифмічну 
 перебуває величина 
(122) 




відміток пишуть саме значення
використовується спеціальна
застосовувати і міліметровий
децибеллах (дб). Вісь ординат
довільному місці. Слід врахувати
нескінченності (). Тому вісь
було показати весь хід ЛАЧХ
провести вісь ординат лівіше
використовується та ж вісь
градусах в лінійному масштабі
частотних характеристик є
роботи. У тих випадках
представлена у вигляді 
результуюча ЛАЧХ може
окремим співмножником. 








ЛАЧХ являє собою пряму
.  
2.4.3. Інтегруюча ланка
   і
 масштабі, т. е. наносять позначки, 
 частоти в рад / сек. Для
 напівлогарифмічний папір
 папір. По осі ординат відкладають
 може перетинати вісь абсцис
, що точка лежить на 
 ординат проводять так, щоб праворуч
. Як буде показано нижче, для
 найменшій сполученої частоти. Для
 абсцис (вісь частот). По осі ординат
. Головним достоїнством логарифмічних
 можливість побудови їх практично
, коли частотна передаточна функція
твору передавальних функцій 
 бути знайдена підсумовуванням ординат
Часто результуюча ЛАЧХ може
 асимптотической ЛАЧХ, що
 ліній з нахилами, кратними величині
 частотні характеристики типових
, що частотна передаточна функція
, паралельну осі абсцис (пряма
 
   
40 
відповідні, а близько 
 цього зазвичай 
. Однак можна 
 модуль в 
 (вісь частот) в 
осі частот зліва в 
 від неї можна 
 цього необхідно 
 побудови ЛФЧХ 
 відкладають фазу в 
 амплітудних 
 без обчислювальної 
 може бути 
стандартних ланок, 
, відповідних 
 бути наближено 
 представляє собою 
 20 дб / сек. 
 ланок. 
 цієї ланки має 
 l на рис. 48). ЛФЧХ 
 
 
ЛАЧХ має вигляд прямої
разів зменшується на 20дБ
перетинає вісь абсцис при частоті
2.4.4. Диференціюючи




 і має нахил +20 
частотою зрізу (Пряма





 з нахилом -20 дб / дек, т. Е. При
 (пряма 2 рис. 48). Графік для
 зрізу. ЛФЧХ інтегруючого ланки




 це - пряма лінія, що проходить через
дб / дек. Ця пряма може бути
 3 на рис. 48). ЛФЧХ для дифференцирующего
. 
 на рис. 49 пунктиром. Асимптотична
 
41 
 зміні частоти в 10 
 інтегруючого ланки 
. 
 точку  і 







Як видно, ЛАЧХ і ЛФЧХ












 ланки визначається виразом
 (рис. 49) інверсний характеристикам




 ланки другого порядку визначається
. 
дифференцирующего ланки другого
 коливального ланки (див. Рис. 51 
 ланки 
 функція цієї ланки має вигляд 
 
. 
 на рис. 50 пунктиром і позначена
 характеристик 















 і при . 
Перша асимптота виходить
друга - шляхом відкидання
описується двома рівняннями
На рис. 50 характеристика
при и має нахил -20 дб




     (рис
2.4.6 Коливальна ланка
    
Тоді 
 заміни точної характеристики
 шляхом відкидання  в вираженні
 одиниці. Таким чином, асимптотична
: 
 показана суцільною лінією (паралельної
 / дек при ). 
  і асимптотической
. Найбільша похибка має місце





 двома асимптотами 




 осі абсцис 
 є поправку до 
 при і становить -3 
 
        
Поблизу точки резонансу
щодо демпфірування, проте






 ця характеристика сильно залежить
 далеко від резонансної частоти
. 51). Для коливальних ланок 
 характеристиками: 
 визначається виразом 
(рис. 52). 
 функція має вигляд: 
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Для ланки чистого запізнювання
Приклад 1. Побудувати
характеристики розімкнутої












 ЛАЧХ проходить по осі
 асимптотические логарифмічні
 системи з астатизмом першого
 
 
 передавальної функції до стандартного
отримаємо вираз для частотної передавальної
 частоти, які протилежні за величиною
   
   
 частоти,,, на осі частот (мал
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 абсцис, так як і. 
 частотні 






. 53). З виразу видно, 
 
складається з інтегруючого
ланки, а також з двох диференціюють
починають з області найнижчих
частоти, то що відповідає
координатами; . Цю пряму (
області до першої сопрягающей
диференціюється ланці, необхідно
Провести наступну пряму
проводимо пряму з нахилом
проводимо асимптоти з нахилом
і, нарешті, проводимо пряму
Користуючись кривою поправок
коливального ланки. 







 ланки, коливального та 
 ланок. Побудова асимптотичної
 частот. Якщо частота менше
 прямій з нахилом -20 дб / дек, що
першу асимптоту) необхідно провести
 частоти. Так як ця сполучаються
 «поламати» ЛАЧХ на 20 д
 паралельно осі абсцис до частоти
 -40 дб / дек (коливальний ланка
 -20 дб / дек (дифференцирующее
 з нахилом -40 дб / дек (апериодическое
 (див. Рис. 51), уточнюємо
 характеристики має вигляд 
 
 не в результаті обчислень, а більш
 характеристики стандартних ланок








 першої сопрягающей 
 проходить точку з 
 в низькочастотної 
 частота відповідає 
б / дек вгору, т. Е. 
. На цій частоті 
) до частоти, потім 
 ланка) до частоти 
 ланка). 
 характеристику 
 простим шляхом, 
 (див. Рис. 49-52). 
  
 
0,1 0,125 7 0,044
0,5 0,625 30 0,220
1,0 1,250 47 0,445

















2. Потім проводимо низкочастотную
характеристики, що представляє
порядок астатизма системи
коефіцієнт передачі (в разі = 0 
першої сопрягающей частоти
3. Після кожної з сполучають
порівнянні з тим нахилом, 
залежності від того, яким
змінюється на -20 дб, 



























 характеристику (рис. 53). 
 сформулювати такі правила побудови
: 
 сполучають частоти,, ..., і відзначаємо
 асимптоту логарифмічною
 собою при пряму з нахилом 
. Ця пряма при повинна мати ординату
проводиться пряма паралельно осі
). 
 частот змінюємо нахил
який вона мала до розглянутої сопрягающей
 ланці ця сполучаються частота
-40 дб і +20 дб на декаду відповідно
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 -90 -84 
 -90 -64 
 -90 -57 
 -90 -149 
 -30 -155 
 -90 -173 
 логарифмічною 
 їх на осі абсцис. 
 амплітудної 
-20 дб на декаду, де - 
, рівну, де - 
 частот на висоті до 
 характеристики в 
 частоти, в 
 відповідає. Нахил 
 у випадках 
 
апериодического, коливального




2.4.7. Зв’язок між частотними
системи  
Взаємний зв'язок між
системи з одиничною зворотним
Представимо  в 
                        
                             
Функції , , 
амплітудної і фазової частотними
Так само 
Функції , , 
частотними характеристиками
Припустимо, що відомі
(127). Потрібно знайти частотну
формули (124) і (126) в вираз
знаходимо: 
 та дифференцирующего ланок
 ланки другого порядку
 поправок (див. Рис. 51), уточнюємо
 амплітудної характеристики
 ЛФЧХ окремих ланок, що входять
 характеристиками замкнуто
 частотними характеристиками замкнутої





,  називаються відповідно
 характеристиками замкнутої системи
                             (126)
                                   (127)
,  називаются речової, уявної, амплітудної
 розімкнутої системи. 
 частотні характеристики розімкнутої
 характеристику замкнутої системи
 (123) і відокремлюючи речову
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 першого порядку і 
. 
 вид отриманої 
. ЛФЧХ системи 
 в дану систему. 
ї і розімкнутої 
 і розімкнутої 
 




 і фазової 
 системи (126) і 
. Підставляючи 




За формулами (128), (130) 













                     
 (123) формули (125) і (126), знаходимо
                                         
 отримуємо: 
                           
               
і (131) можна знайти,,. Однак
 зручно користуватися не числовими
. 
  
 кількість функцій і їх зображень
 окремих варіантів курсових робіт
 при  
3 










 на практиці для 
 розрахунками, 







































          -уявна частина комплексного
          -речовинний полюс;
          -речовинний нуль.
 




1. Скласти структурну схему
( 3.0=ψ&
K ) відповідають таким
системи: 
а) для варіантів 86 
змінюваному моменті Му
радий; 
б) запаси стійкості розімкнутої
фазі   










 швидкості є нерухомим ( ∆ψ  =
 випадок руху нишпорення
 
 замкнутої системи і визначити
 вимогам до динамічних характеристик
- 90. Встановлена помилка по нишпоренню
 [кг.м] = 5. 103 t (t - час, сек) повинна
 системи повинні бути: по
 частотну характеристику
 процес ∆ψ (t )  при ступінчастому
 на перехідний процес виключення
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 ∆β с ) і відсутній рух 
 літака, керованого 
 передавальні числа 
 замкнутої 
 при лінійно 
 бути менше 0,01  
 амплітуді  і по 
 замкнутої системи по 
 збуренні Му  























           
У дипломній роботі
враховує вплив бічних сил


































































 Скористаємося функцією передачі
, і побудуємо структурну схему замкнутої
 системи управління можна представити
замкнутої системи 
 такою системою рівнянь: 






+∆+ 431 Mcbb yHHB
B
 
      








 РИСКАННЯ ЛIТАКА 
 літака (36), що не 
 системи (див. 
 у вигляді  
схему 
 000 ПЗ  
Літера Аркушів Аркуш 
  
 
























































Mz(t) = Mz0 = 5000. Для























 Бало Ж. Ж Т. 
 Троянов П. П. 
 Троянов П. П. 
 Дивнич М. П. 
 Тачиніна О.М. 
 































 , чисельник ПФ: 
pp
626 1002.21008.8 −− ⋅−⋅−=  
 , що забезпечує задану статичну
 цього скористаємося теоремою про
 ∆υ (t): 
z0/p, 
 функції Mz0; 
 значень отримаємо: 
kυ і визначимо передавальне число
 характеристик. Після підстановки
 замкнутої системи по моменту матиме
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 помилку ∆υуст при 
 граничні значення 































Після приведення до спільного















































 знаменника, прирівнюючи коефіцієнти
 систему рівнянь. 
 











 управління є 
 передавальних 
 з 
 порядку рис. 6. 
 





 = 2.36 
 = 3.03 
Для визначення запасів
логарифмічні амплітудної 




      Wап(p) – передавальна функція
Де ;   
Підставляючи чисельні значення
Рис. 3.2.  
 якої С1 = 3,12, С2 = 3,12. Підставивши
 коефіцієнти характеристичного рівняння
 стійкості по фазі і амплітуді
- частотні фазові характеристики розімкнутої




 функція літака, 
 автопілота.  
 
;      
 в Wψ
δн





 потрібно побудувати 
 системи. Як 
: 
 
За умовою закон управління
                                                 
Звідки передавальна функція
Запас стійкості розімкнутої






(p) - передавальна функція
      Wp(p) - передавальна функція
Після підстановки чисельних
 





 системи ми бачимо з графіка
ф >25º (155). 
 графика ЛФЧХ для розімкненої системи по амплітудну
 амплітудну характеристику замкнутої






  літака по Мy. 
 розімкнутої системи. 
 значень отримаємо: 
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: по амплітуді ma>10º 
 
 






1.047e-006 s^6 + 1.483e
-----------------------------------------------------------------------------
0.1296 s^8 + 0.9259 s^7 + 2.944 
Будуємо ЛАЧХ для замкнутої
Рис. 3.3.
Будуємо перехідний процес
Як бачимо, помилка по нишпоренню
 
 
-006 s^5 + 8.385e-006 s^4 + 2.02e
------------------------------------------------
s^6 + 4.644 s^5 - 61.78 s^4 - 169.1 s^3 - 144.1 
 системи: 
 графика ЛАЧХ для замкнутої системи
 при ступінчастому збуренні Му =5000 
Рис. 3.3. графика перехідний процес 













          В основній частині викладено матеріал, що змістовно і точно визначає об’єкт, 
предмет, мету та методи виконання дипломної роботи, а саме: Скласти структурну 
схему замкнутої системи і визначити передавальні числа, Розрахунок системи 
автоматичного управління кутом рискання, пошукат запаси стійкості розімкнутої 
системи по амплітуді, Побудувати амплитудную частотну характеристику замкнутої 
системи по обурює моменту, побудувати перехідний процес та визначити, як вплине 
на перехідний процес виключення із законів управління сигналів. 
Було розглянуто частковий випадок руху рискання літака без ковзання, який 
керується автопілотом по певному закону. Для цього мною було складено 
структурну схему системи та визначив невідомі передатні числа автопілоту. При 
включенні автопілоту, система є стійкою. Перехідний процес при ступінчатому 
збуренні помилка по нишпоренню менше 0,01 рад. При виключенні із закону 
управління сигналу, система не втрачає стійкість. 
Отримані результати з використанням MATLAB і Simulink дають нам 
уявлення про те, що може бути. виконання нишпорення при відхиленні в системі 
управління літаком і, слідуючи принципам цього методу, він може бути 
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Програмний код система управління рухом рискання літака за статичним 
законом у MATLAB 
 
Вся программа в Matlab имеет вид  
Wmom=(10^-6)*tf([8.08 2.02 0],[1 3.57 27.4 29.24 6.12]) 
W=0.26*tf([4 1],[0.1296 0.1512 1 0]) 
Wa=tf([0.3 -3.21 -2.82],[1 0]) 
Wr=W*Wa 
figure(1) 
margin(Wr) 
Wz=Wmom/(1+Wr) 
figure(2) 
bode(Wz) 
figure(3) 
step(Wmom) 
 
